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L’objectiu d’aquest treball és la de realitzar un estudi tridimensional mitjançant 
la mecànica de fluids computacional sobre una etapa de compressor. Es 
pretén avaluar l’ús de tècniques de simulació i la fiabilitat dels resultats i 
estudiar la performance i els efectes termodinàmics que apareixen en les 
diferents condicions de funcionament. 
 
En la primera part es fa un plantejament teòric i genèric sobre el funcionament 
termodinàmic del motor de turbina, les diferents variants existents i els 
components que el conformen. 
 
En la segona part s’aprofundeix sobre el funcionament de compressor, tant el 
de tipus centrífug com axial. Així mateix, es detallen les característiques més 
important que defineixen un compressor, les diferents alteracions que 
modifiquen el seu comportament i els fenòmens que en limiten la seva 
capacitat. 
 
La tercera part és la simulació pròpiament dita i comença amb una introducció 
dels software utilitzats, com TurboGrid o CFX. Primerament es defineix el 
disseny escollit i les raons que justifiquen aquesta elecció. A continuació es 
plantegen les bases de la simulació, amb els models i paràmetres a tenir en 
compte per tal d’obtenir el millor resultat. 
 
Un cop obtingudes les condicions de funcionament, es realitzen les 
simulacions pertinents per tal d’obtenir les dades necessàries per l’anàlisi  de 
resultats i per l’obtenció del mapa del compressor. 
 
Amb les simulacions ja calculades per a totes les condicions de disseny 
s’analitzen els resultats obtinguts amb l’objectiu de conèixer el comportament 
del compressor i validar les eines de simulació. 
 
Aquests resultats corroboren que els estudis teòrics permeten un plantejament 
molt adequat pel disseny inicial d’un compressor o de qualsevol de les seves 
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The aim of this work is to do a computational fluid mechanics study of a three-
dimensional compressor stage. It’s intended to evaluate the use of simulation 
techniques and the reliability of its results, but also to study the performance 
and the thermodynamic effects of the compressor in different operating 
conditions. 
 
The first part is a generic and theoretical approach about the thermodynamic 
functioning, the different models and the main components of a turbine engine. 
 
In the second part the operating system of the axial and the centrifugal 
compressor is further explained. The most important characteristics that define 
a compressor, the various alterations that modify its behavior and the main 
effects that limit its capacity are elucidated next. 
 
The third section is the simulation itself and it begins with an introduction of the 
software used, like TurboGrid or CFX. Firstly, it establishes the chosen design 
and the reasons for that choice. Secondly, it sets out the bases for the 
simulation model and the parameters that have been considered in order to 
achieve the best result.  
 
Once the operating conditions have been obtained, the simulations are carried 
out so as to get the data for the results analysis and to build the compressor 
map. With the calculated simulations for all the design conditions, the collected 
data are analyzed in order to know the behavior of the compressor and to 
validate the simulation tools.  
 
These results confirm that theoretical studies allow a suitable approach for the 
initial design of a compressor, or any of its variations, and that by using them 
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Actualment, en el mon de la aviació, és completament inconcebible imaginar 
fins on s’ha arribat sense els grans sistemes de propulsió que ho han fet 
possible, uns motors que han arribat a un rendiment molt alt gràcies als estudis 
teòrics, experimentals i a la simulació.  
 
Els principals motors actuals són motors de turbina, els primers intents exitosos 
d’aquests motors es remunten als anys 1930, on s’intentava buscar una planta 
motriu que permetés majors velocitats que els motors de combustió interna de 
pistons que estaven altament limitats per la velocitat de les hèlix al apropar-se a 
la velocitat del so. El primer avió a reacció operatiu va ser el Messerschmitt Me 
262 que va entrar en servei el 1944, tot i que el Heinkel He 178 ja n’havia portat 
com a avió experimental el 27 d’agost de 1939. Des de llavors els motors de 
reacció s’han anat desenvolupant fins a ocupar el principal mercat aeronàutic. 
 
Gran part d’aquest desenvolupament, i especialment en els últims anys, ha 
sigut gràcies a la simulació de fluids. La simulació computacional de fluids és 
un eina que ens permet estudiar i calcular les condicions, comportament i 
actuacions dels fluids a partir d’unes dades inicials, unes condicions d’actuació i 
un model de comportament. Això ens permet provar gran quantitat de 
condicions i variacions de forma relativament barata i ràpida que 
experimentalment serien inviable econòmicament a causa dels grans costos de 
la construcció i test, també permet ajustos molt més precisos que els càlculs 
teòrics, especialment en els petits detalls que manualment serien 
excessivament llargs per dur-los a terme. Aquest desenvolupament s’ha 
accelerat per la millora de la capacitat dels ordinadors que ens permet una gran 
quantitat de càlculs que serien impossibles fa poc anys. 
 
Tenint en compte el creixement i la més que provable tendència a augmentar 
de l’ús de les eines de simulació per ordinador, volem comprovar la utilitat, les 
capacitats i les facilitats que ens permeten aquestes eines i comprovar la 
validesa dels resultats obtinguts. 
 
Aquest treball se centrarà en l’estudi mitjançant simulació computacional de 
fluids, concretament en l’estudi sobre una part del motor, el compressor. 
S’iniciarà l’estudi a partir del punt de treball del compressor, a partir d’aquest 
punt es variaran les condicions de treball per tal de poder generar el mapa del 
compressor. El compressor escollit és un model experimental de la NASA, 
concretament la primera etapa de compressió anomenada STAGE 35. S’ha 
escollit aquest compressor per l’accés a les dades publicades que permeten 
obtenir accés a un model físic que permet fer una replica tridimensional molt 
pròxima a la realitat. Com que l’accés a les dades reals és molt limitada, 
treballem a partir d’una rèplica tridimensional i amb unes condicions no exactes 
però prou aproximades a la realitat. Al treballar amb una simulació 
tridimensional, apareixen efectes que no són apreciables en dues dimensions, 
per tant, en aquesta simulació s’estudiaran tant a nivell teòric com a partir de 
les simulacions. 
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CAPÍTOL 1. Motor de turbina 
1.1. Cicle Brayton o Cicle Joule 
 
La gran majoria dels motors actuals es basen en el cicle de Brayton que permet 
un alt rendiment. Aquest cicle es divideix en 4 etapes: 
 
1. Compressió adiabàtica (tram 0-3): Es tracta de l’augment de la pressió 
per millorar el rendiment de la combustió i per tant del motor. En la 
majoria de motors es divideix en dos parts: El difusor que augmenta la 
pressió reduint la velocitat de l’aire i en compressor donem energia 
cinètica al fluid en el rotor i després augmentem la pressió a l’estator, 
extraient energia de la turbina. 
2. Combustió isobàrica (tram 3-4): És el tram d’augment de la temperatura 
fins al màxim del motor. Es realitza a la cambra de combustió. 
3. Expansió adiabàtica (tram 4-9): És el tram invers a la compressió, es 
redueix la pressió per extreure’n energia i augmentar la velocitat. La 
primera part es realitza a la turbina i la segona a la tovera. 
4. Retorn a temperatura inicial isobàrica (tram 9-0): Aquest tram no es 
produeix en els motors, l’aire no retorna al sistema sinó que s’expulsa i 
s’introdueix aire nou.  
Figura 1. Cicles T-s i p-v ideals i T-s real 
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Tot i que el cicle ideal defineix unes condicions (adiabàtiques, isobàriques, etc), 
en la realitat no es poden complir, en la figura [1] es pot veure el cicle ideal en 
els dos primers diagrames i el cicle real en el tercer. 
 
Com que l’objectiu del treball és l’estudi del compressor, en aquesta part es fa 
una breu introducció a cada un dels element d’un motor i una explicació molt 
més àmplia sobre el funcionament dels compressors. 
 
Parts dels motors de turbina són les següents:  
 
1.2. Components d’un motor 
 
Els motors estan formats per una gran quantitat de components i parts, a 
continuació s’expliquen els que permeten la implementació del cicle 
termodinàmic. Les definicions han estat redactades a partir de les referències 





Un difusor és un conducte per la que passa el flux d’aire i la missió és la de 
disminuir la velocitat convertint-la en pressió estàtica i la d’adequar el flux al 
compressor el màxim possible (com en el cas en que la entrada no sigui 
perfectament axial). Això es fa per tal d’adequar el flux al cicle termodinàmic 
(reduint la velocitat perquè el generador de gas pugui funcionar amb un màxim 
d'eficiència evitant velocitats relatives àlep-fluid excessives) i evitar ones de 
xoc. 
 
Els difusors es poden dividir bàsicament en 2 grups; els subsònics, que 
treballen sempre a règim subsònic i els supersònics que tenen una secció 
d’entrada que redueix la velocitat a Mach unitari de la forma més eficient 




Un compressor és aquell component que te com a objectiu augmentar la 
energia del fluid per elevació de pressió mitjançant un treball mecànic.   
 
En el cas dels motors de reacció, s’acostuma a utilitzar el terme 
turbocompressor donat que comprimeixen de forma continua a diferència dels 
compressors volumètrics (que agafen una porció de volum i la comprimeixen 
cíclicament). 
 
El compressor, al ser l’objecte d’estudi d’aquest treball, s’explicarà 
posteriorment amb profunditat. 
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1.2.3. Cambra de combustió 
 
La cambra de combustió és la part del motor en la que se subministra la 
energia perquè aquest funcioni, aquesta energia es proveeix mitjançant la 
addició i combustió del combustible augmentant la temperatura del fluid. En tot 
aquest procés provoca una pèrdua de pressió, que s’intenta que sigui mínima. 
 
Una cambra de combustió arriba a temperatures de 1200⁰C, els materials no 
són capaços de treballar correctament a aquesta temperatura, per tant, 
necessiten refrigeració. Per refrigerar es fa servir el mateix aire, enviat per 
petits orificis al llarg de tota la cambra que crea una fina capa exterior que aïlla 
els gasos a alta temperatura de les parets de la cambra. En els motors actuals 
prop del 80% de l’aire que va a la cambra s’utilitza per refrigerar i  no forma part 
de la combustió. 
 
Existeixen tres tipus de configuracions de les cambres de combustió: 
1.2.3.1. Individual o tubular 
Cambres de combustió i refrigeració individuals i intercomunicadors de flama 
entre les cambres. Es barata de fabricar i mantenir, resistent a les 
deformacions i permet extreure una cambra sense afectar a les altres. Les 
desavantatges són l’elevat pes i volum i els baixos rendiments. 
1.2.3.2. Tubo-anular o can-anular 
Cambres de combustió individuals i refrigeració comuna i intercomunicadors de 
flama entre les cambres. Es un punt intermedi entre les individuals i les anulars. 
És de menor mida que les individuals, te menors pèrdues de pressió però no és 
tant fàcil de desmuntar individualment cada cambra. 
1.2.3.3. Anell o Anular 
Cambra de combustió i refrigeració única i per tant sense intercomunicadors de 
flama. És de menor mida que les anteriors i més eficient gràcies a una millor 
combustió i a menors pèrdues de pressió, el desavantatge és la dificultat 




La turbina és el component destinat a extreure energia del fluid transformant-la 
en mecànica per alimentar el compressor i altres accessoris. El procés és 
similar al del compressor però a la inversa. La diferència més important entre el 
compressor i la turbina és la temperatura de treball. La turbina està després de 
la cambra de combustió per tant la temperatura és tant alta que els àleps sovint 
han de ser refrigerats. 
 
La turbina està composta de dos parts: estator i rotor. L’estator dirigeix i 
condiciona el fluid per tal que el rotor treballi de la forma més eficient possible i 
el rotor extreu la energia i la transmet a un eix. Existeixen dos tipus de turbines: 
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1.2.4.1. Centrípeta 
Funciona a la inversa que el compressor centrífug. És barata de fabricar i 
permet extreure pràcticament el 100% de la energia del fluid, això la fa idònia 
per a un turboshaft, però no tant per a un reactor. Els problemes són les grans 
pèrdues en utilitzar més d’una etapa i la seva curta vida útil a causa de les altes 
temperatures i carregues a la que estan sotmeses. 
1.2.4.2. Axial 
Funciona a la inversa que el compressor axial però es pot extreure molta més 
energia per etapa perquè treballa amb un coeficient de pressió negatiu que 




Una tovera és un conducte per la que passa el flux d’aire i la missió és la 
d’augmentar velocitat i a base de reduir la pressió i temperatura. Es a dir, 
intenta que el màxim d’energia continguda en el flux es converteixi en energia 
cinètica de la forma més eficient possible. 
1.2.5.1. Convergent 
Una tovera convergent és caracteritza per una reducció de la secció al llarg de 
l’eix i així accelera al fluid. Es tracta d’un model simple, barat i lleuger, el 
problema és la pèrdua de rendiment a velocitats de sortida superiors a Mach 1 
que augmenta dràsticament a mesura s’allunya del Mach 1. 
1.2.5.2. Convergent-divergent 
La tovera convergent-divergent, soluciona aquest problema. Està format per 
una tovera convergent i una tovera divergent unides pel coll d’ampolla. Si en el 
coll d’ampolla la velocitat arriba a Mach 1, en expandir-se la velocitat segueix 
augmentant a valors superiors. El problema d’aquest disseny és el pes i la 
complexitat molt superior causada per la necessitat de tenir una secció variable 
per poder treballar a règims de vol diferents. 
 
1.3. Motors de propulsió aeronàutica 
 
Com tota màquina, no és ideal ni pot treballar de forma òptima en diferents 
règims de funcionament, per tant es poden utilitzar diferents característiques 
per a cada condició de treball.  
 
En el món aeronàutic existeixen  molts tipus de motors diferents, els més 
habituals en l’aviació comercial són els basats la turbina de gas, però també 
s’utilitzen 2 motors que no es basen en aquest cicle: el motor alternatiu i el 
motor coet. El motor alternatiu s’utilitza normalment en aeronaus de petita mida 
i que requereixen poca potència, en canvi, el motor coet s’utilitza en el mon 
aeroespacial per la no necessitat d’ingerir aire per a funcionar i també per a 
règims molt alts de velocitat (míssils, RATO, etc). En aquest treball només 
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s’expliquen el motors basats en turbina de gas, es a dir, el motors que treballen 
amb el cicle de joule. 
 
Tenint en compte això, existeixen molts tipus de motors basats en el cicle de 
joule dissenyats per poder treballar en diferents condicions, la principal 
diferència a l’hora d’escollir un d’ells és la velocitat a la que actuarà. A la figura 
[2] es pot veure les condicions habituals d’us de cada un d’aquests. 
 
 
Figura 2. Relació Isp-Velocitat 




És el model més antic del motors de turbina, encara s’utilitza en l’actualitat però 
amb menys freqüència.  
 
Es tracta d’un turboreactor de flux únic, per tant, tot l’aire que entra al motor 
executa el mateix recorregut. És el model més simple de turbina; ingereix aire, 
el comprimeix, injecta combustible i l’inflama, extreu energia a la turbina pel 
compressor (i altres necessitats) i la resta s’utilitza per propulsar. També es 
conegut com a turboreactor pur. 
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El turboprop és similar al turbojet, però amb una diferència molt significant, 
l’energia que s’extreu a la turbina és màxima, perquè la propulsió 
s’aconsegueix a través de la força generada per una hèlix i no per la energia 
dels gasos de sortida. 
 
Figura 4. Turboprop 
1.3.3. Turboshaft 
 
El turboshaft és molt similar al turboprop, amb una única diferència essencial 
que la energia que s’extreu per alimentar el propulsor es transmet a un eix per 
ser utilitzada per qualsevols sistema. Per tant, un turboshaft és un motor més 




Figura 5. Turboshaft 
1.3.4. Turbofan 
 
Un turbofan és un motor de doble flux, això significa que existeixen dos flux 
diferents al llarg del motor. El primari és el fluid que recorre el cicle 
termodinàmic, es a dir, que realitza el mateix recorregut que un turbojet. El 
secundari és el fluid que no recorre el cicle, sinó que només es accelerat per un 
compressor anomenat “fan”. La relació entre la quantitat l’aire que passa pel 
flux secundari i la que passa pel primari es diu derivació o bypass, per això els 
trubofans son coneguts com a turboreactor de de derivació. 
 
El turbofan es pot considerar un punt intermedi entre el turboprop i el turbojet. 
Te un millor rendiment que el turbojet perquè és més eficient accelerar més aire 
a menys velocitat. També permet majors velocitats que el turboprop perquè el 
turboprop te gran problemes de compressibilitat a les puntes dels àleps que al 
“encapsular” el turboprop convertint-lo en un fan s’evita aquest problema. 
 
 
Figura 6. Turbofan 
1.3.5. Ramjet- Scramjet 
 
El motor ramjet funciona amb el mateix principi que un motor turbojet, però a 
altes velocitats, el cicle de Joule es pot implementar sense necessitat de 
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turbomaquinària, gràcies a la compressió ram. De manera que no conté parts 
mòbils, així s’obtenen molts avantatges: el pes de motor és menor, les 
temperatures de treball poden ser majors, els costos de manteniment són molt 
més reduïts, etc. 
 
En el cas dels ramjet la compressió es realitza mitjançant la reducció de la 
velocitat del fluid, per tant, la compressió es realitza a velocitat subsònica i per 
tant la combustió també. 
 
En el cas dels scramjet la combustió s’efectua a velocitat supersònica i això 
permet volar a velocitat superiors a les del ramjet. 
 
 
Figura 7. Ramjet (a l'esquerra) i Scramjet (a la dreta) 
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CAPÍTOL 2. Compressor 
 
Ja s’ha introduït quina és la funció dels compressors, però a continuació es fa 
un estudi en profunditat sobre aquest component. 
 
Quan es parla d’un compressor, hi ha una sèrie de paràmetres a tenir en 
compte per avaluar-n’hi les capacitats: 
- Relació de compressió (π): Paràmetre que relaciona la pressió total a la 
sortida del compressor i a l’entrada. 
 
 
Equació 1. Rati de Compressió 
- Nombre etapes: Nombre de conjunts de compressió, és un paràmetre 
molt important a l’hora de determinar la capacitat de compressió d’un 
motor. Si en vol un factor de compressió major requerirà major nombre 
d’etapes, al tenir major nombre d’etapes, el compressor ha de ser més 
gran i per tant més pesat. Un altre dels problemes d’augmentar el 
nombre d’etapes és que s’augmenten les pèrdues de pressió a cada 
etapa. 
 
- Pressió màxima per etapa: La pressió per etapa és un altre factor molt 
important, molt relacionat amb els dos anteriors. Si obtenim una pressió 
per etapa major, ens permetrà major compressió amb el mateix nombre 
d’etapes o ens permetrà utilitzar menys etapes per a la mateixa relació 
de compressió. Això permet motors més lleugers i petits i la reducció de 
les pèrdues de pressió, per tant, arribar a la pressió desitjada amb una 
temperatura menor permetent utilitzar més combustible millorant tant la 
eficiència com la potència del motor. 
 
Apart de les capacitats del compressor, també s’ha de tenir en compte el 
rendiment amb que efectua cada procés. És molt important que el rendiment 
del compressor sigui alt, perquè una petita pèrdua de rendiment en el 
compressor, es pot convertir en una gran pèrdua de rendiment del motor o fins i 
tot en una fallada d’aquest. Quan es parla de treball efectuat, es poden 
diferenciar tres diferents treballs en funció de qui o a que s’aplica: 
- Treball ideal (τi): Es tracta del treball que s’ha de transmetre al fluid per 
tal d’adquirir la pressió desitjada. Es tracta d’un cas ideal sense fricció, ni 
pèrdues per compressibilitat ni per l’aparició d’ones de xoc.. 
- Treball real (τr): És el mateix treball que el cas anterior però tenint en 
compte la energia extra necessària per tal de compensar les pèrdues per 
fricció. 
- Treball mecànic (τm): És el treball que em de proporcionar a l’eix del 
compressor per tal d’obtenir la pressió desitjada. 
 
Tenint en compte els tres diferents treballs podem obtenir els tres rendiments 
del compressor: 
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- Rendiment adiabàtic: És la relació entre el treball real i l’ideal. En un 
turbocompressor la compressió es realitza en només centèsimes 
de segon, per tant la calor transmesa per sistema es mínima i el 
rendiment adiabàtic és molt alt, pot arribar a factors de 0.8-0.9. 
 
 
Equació 2. Rendiment Adiabàtic 
- Rendiment mecànic: És la relació entre el treball mecànic i el real. 
 
 
Equació 3. Rendiment Mecànic 
- Rendiment global: És el rendiment global d’un motor, per tant, una 
combinació dels altres dos rendiments 
 
 
Equació 4. Rendiment Global 
En funció del mètode amb el qual comprimeixen l’aire, els compressors es 




Els compressors centrífugs o radials acceleren l’aire tangencialment mitjançant 
un disc giratori que proporciona força centrifuga al fluid, d’aquesta manera 
s’augmenta la velocitat i la pressió en el rotor. Durant l’acceleració, també es 
produeix un procés d’expansió que augmenta lleugerament la pressió. A la 
figura [8] es pot veure la tendència de la velocitat i la pressió al llarg del 
compressor. 
 
En els àleps de l’estator aquesta energia en forma de velocitat es converteix en 
pressió de manera que augmenta per sobre de la pressió del rotor. 
 
El col·lector rep l’aire de l’estator i el dirigeix cap a la cambra de combustió. 
A continuació podem veure l’esquema de funcionament i els seus components: 
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Figura 8. Compressor centrífug 
 
Figura 9. Components d’un compressor centrífug 
Els compressors centrífugs són coneguts per la seva relativa lleugeresa i 
facilitat de fabricació, això fa que els costos de producció i manteniment són 
relativament baixos. 
 
Al treballar de forma radial, la secció és gran, fet que no interessa per treballar 
a altes velocitats. Aquest mateix fet, permet que la longitud sigui curta, de 
manera que pugui permetre motors més petits idonis ver avions petits de baixa 
velocitat o per turboeixos. 
 
Aquest mètode permet ratis de compressió de fins a 10 en una sola etapa i fins 
a 15 en dues, però no s’utilitzen més etapes a causa de les pèrdues produïdes 
al utilitzar més de dues etapes.  
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Es poden utilitzat compressors de doble cara que obtenen el mateix rati de 
compressió però admeten el doble de fluid, el problema es que per la geometria 
són incapaços d’aprofitar la energia cinètica d’entrada per comprimir. Això els 
fa idonis per reduir la mida del motor en avions de baixa velocitat o Unitats de 




Els compressors axials, a diferència dels centrífugs, comprimeixen l’aire 
mitjançant una acceleració azimutal de manera que s’eviten girs que 
produeixen pèrdues de compressió. Aquesta, el seu alt rendiment i altres 
característiques que s’expliquen posteriorment fan que els compressors axials 
siguin els clars dominants del mercat, ocupant gairebé tot el mercat de motors 
jet i gran part dels turboshaft i turboprop. 
 
Els compressors axials estan format per dos tipus de components: 
- Disc de rotor: És el conjunt giratori del compressor, està format per una 
sèrie de discs units entre ells que roden solidàriament. A l’extrem de 
cada disc se situen el àleps encarregats de realitzar la compressió. 
- Disc d’estator: És el conjunt estàtic del compressor, estan formats de la 
mateixa manera que el rotor, amb dues diferències importants: La 
primera és que l’estator és estàtic i la segona és que els àleps 
típicament s’uneixen amb el disc tant per la part superior com la inferior. 
 
Com es pot veure a la figura [10] s’anomena etapa o esglaó de compressor el 
conjunt format per un disc de rotor i un disc de compressor, sempre amb 
aquest ordre. Les etapes es numeren de menor a major pressió per cada 
conjunt (per exemple, etapa 3 formada pel disc 3 del rotor  i el disc 3 de 
l’estator). En els motors que contenen fan, el fan es considera la primera etapa 
de compressor. 
 
Figura 10. Etapes d'un compressor axial 
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En els compressors axials, a diferència dels centrífugs, el guany per etapa és 
relativament petit, amb uns valors de 15-30% de guany respecte l’etapa 
anterior. Aquest guany fa que no serveixi de res utilitzar una sola etapa, de 
manera que la compressió s’efectua mitjançant la unió de diverses etapes de 
manera que permet aconseguir compressions grans gràcies al fet que les 
pèrdues per etapa són mínimes. Gràcies a aquest fet es poden aconseguir 
relacions de compressió de fins a 1:30, que són compressions molt més altes 
que amb els centrífugs, i per tant, millors rendiments del motor. 
 
Els compressors axials tenen molts avantatges respecte els centrífugs, al 
comprimir axialment permeten tenir una secció menor amb una quantitat de flux 
més gran, cosa que és molt important a altes velocitats de vol. 
 
Un altra gran avantatge, i probablement el més important de tots, és el seu alt 
rendiment. És el compressor continu amb major rendiment, de manera que tots 
els seus avantatges han fet que el seu us s’hagi estès i ocupi la major part del 
mercat i la totalitat dels motors de gran volum. 
 
2.2.1. Triangle de velocitats 
 
La compressió, com en tots els compressors continus, es realitza a partir de les 
acceleracions i desacceleracions del fluid. 
 
La rotació del disc del rotor proporciona una velocitat i una compressió a l’aire, 
això és degut a que es veu arrossegat en la direcció del rotor. La velocitat axial 
es manté gairebé constant al llarg de tot el recorregut, per tan la velocitat 
generada es tangencial de manera que a la sortida del rotor podem 
descompondre la velocitat en 3 diferents: 
- Velocitat axial: Valor constant al llarg de tot el compressor 
- Velocitat relativa del motor respecte el rotor 
- Velocitat absoluta: Velocitat absoluta amb la qual surt del rotor i per tant 
velocitat amb la qual arriba a l’estator. 
 
En l’estator es realitza un procés similar, amb la diferència que com que la 
velocitat d’entrada no es axial, l’efecte generat per la rotació es realitza sense 
moviment per part de l’estator. La velocitat tangencial adquirida en el rotor es 
redueix convertint-se en pressió de manera que la velocitat d’entrada a la etapa 
següent és la mateixa que a la precedent. Pot semblar que al accelerar i 
desaccelerar el fluid s’anul·lin mútuament, però el que realment passa és el 
rotor transmet la energia mecànica de l’eix i la transforma en cinètica i l’estator 
transforma aquesta energia cinètica en pressió. Aquest procés a cada etapa de 
compressor i es pot repetir el nombre de vegades necessàries. 
 
Tot aquest procés s’anomena triangle de velocitats, el nom fa referència als 
triangles formats per les velocitats absolutes i relatives. La forma d’aquest 
triangle ha de ser constant i concreta per tal d’assegurar el bon funcionament 
del compressor.  
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En el rotor, a la velocitat axial d’entrada s’hi ha de sumar la velocitat 
d’arrossegament del rotor (que no és res més que la velocitat del rotor és capaç 
d’imprimir al fluid), la velocitat de sortida es pot interpreta de dues maneres: la 
velocitat relativa respecte el rotor i la velocitat absoluta o V2, que és la velocitat 
real amb la que surt el fluid respecte un punt de vista extern.  
 
La importància d’aquestes velocitats és que, com que els àleps del compressor 
funcionen igual que un perfil alar, la velocitat de sortida del rotor ha d’estar 
alineada amb aquest perquè un angle superior o inferior provocaria 
despreniments de capa límit i reduiria el rendiment del compressor. En el cas 
de l’estator passa el mateix, però amb la velocitat absoluta de sortida del rotor, 
si la velocitat d’entrada al estator no està alineada amb l’angle d’aquest, es 
produeixen pèrdues de rendiment.  
 
Tenint en compte aquests requisits, només existeix un punt òptim de treball del 
compressor, que ve per els angles de cada àlep de rotor i estator, i només es 
compleix a unes determinades revolucions.  
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Els compressors estan formats per una sèrie de components i parts, el més 
important és el propi àlep, però hi ha una sèrie de components que permeten 
que aquest treballi correctament. A continuació s’anomenen alguns d’aquests 
components i la geometria: 
2.2.2.1. Perfil dels àleps – Blade design – Disseny dels àleps 
La geometria dels àleps del compressor es corresponen amb els d’un perfil 
aerodinàmic i tots els àleps estan compostos per les mateixes parts: 
- Arrel: És el punt d’unió entre el perfil i el disc del rotor o la corona de 
l’estator. 
- Pala: Es tracta de l’àlep en si mateix amb el  perfil característic típic d’un 
perfil alar. 
o Vora d’atac 





Figura 12. Parts d'un àlep 
 
2.2.2.2. Stacking line 
Stacking line és la línia imaginària que uneix tots els perfils 2D pel seu centre 
aerodinàmic o centre de càrrega. Aquesta línia acostuma a ser axial respecte 
l’eix en els àleps de carrega uniforme però es pot alterar mitjançant sweep i 
lean que s’explicaran posteriorment. 
18 
 
Figura 13. Esquema de la cambra i stacking-line d'un àlep 
2.2.2.3. Angle variable al llarg de la Stacking line 
El perfil dels àleps, donat que tenen diferents condicions de funcionament, no 
tenen un perfil constant en tota la seva longitud. Això és degut a que es vol 
mantenir una velocitat axial constant. Al perfil de la base, al estar més pròxim a 
l’eix, la velocitat és menor que a l‘extrem de l’àlep, això comporta que l’angle 
d’incidència hagi de ser major per compensar la menor velocitat. Aquestes 
variacions d’angle s’obtenen a partir de la rotació del perfil sobre l’eix que 
defineix la stacking line. 
 
2.2.2.4. Sweep i Lean 
Sweep és la variació de la línia virtual stacking line en el sentit del fluid, 
s’anomena forward quan s’avança al fluid i aft quan es retarda. 
 
Lean és la variació de la mateixa línia virtual en el sentit del gir, s’anomena 
forward quan s’avança i backward quan es retarda. 
 
Aquestes dues variacions s’utilitzen per tal d’augmentar el marge respecte la 
línia de pèrdua sense reduir el rendiment del compressor i/o per aconseguir 




Figura 14. Esquema del sweep i el lean d'un àlep 
 
2.2.2.5. Canvi de línia de cambra - línia de curvatura 
En els compressors subsònics els perfils tenen una forma bastant similar als 
perfils alars convencionals, al apropar-se a velocitats transsòniques i 
supersòniques la aparició de ones de xoc redueix dràsticament el seu 
rendiment. Per tal de reduir aquests problemes s’altera la línia de la cambra de 
manera que la carrega sigui major en la part posterior (aft-loaded) de manera 
que es retarda l’aparició de la primera ona de xoc i es redueix la probabilitat 
d’una segona. A més, un xoc aigües avall és més feble per tant les pèrdues són 
menors. 
 




Apart d’aquest angle variable, a les puntes dels àleps es crea una curvatura a 
la punta per tal d’evitar els efectes de punta de ala. 
 
Figura 16. Àlep amb curvatura de punta 
2.2.2.6. Snubbers 
Els àleps de compressor reben unes càrregues mecàniques molt grans: 
carregues degudes al gir, carregues degudes a la compressió, vibracions, etc. 
Aquest efecte es veu augmentat en els àleps de fan degut a la seva mida, per 
compensar i reduir aquest efectes s’utilitza un carenat de mitja envergadura 
(snubbers) tot i que redueix el rendiment del fan (aproximadament un 4%).  
 
Gràcies a les noves tecnologies i als nous dissenys i materials, aquest 
complement es cada vegada menys necessari. Els nous àleps de fan estan 
formats per una estructura de panell d’abella de materials compostos i recobert 




Figura 17. Carenat de mitja envergadura o snubber 
 
Figura 18. Estructura d'un àlep 
 
2.2.3. Àleps guia 
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En alguns casos, a l’entrada del compressor hi ha uns àleps guia d’entrada, 
estan dissenyats per tal d’adequar el flux al compressor. En els nous models 
aquest sistema ha desaparegut (encara en contenen alguns models militars) 
gràcies a les millors capacitats de suportar carregues aerodinàmiques i la 
possibilitat de treballar a velocitats de l’ordre de Mach 1.3 amb rendiments prou 
elevats. 
 
Tots aquests avenços en aerodinàmica han permès eliminar els àleps guia, 
reduint el pes i la complexitat del motor i per tant reduir el soroll i simplificar els 
sistemes antiglaç. 
 
2.2.4. Limitacions i problemes 
 
Òbviament, com tota màquina, no es perfecte i ve limitada per una sèrie de 
condicions físiques, a continuació s’expliquen les més importants per a un 
compressor. 
 
El principal problema d’un compressor és el fet de treballar amb un gradient de 
pressions positiu, això comporta que el fluid tingui tendència a desprendre’s de 
les superfícies i a generar turbulències, aquesta és la major font de limitacions 
en un compressor. Aquest fet afecta a molts àmbits: els angles màxims dels 
àleps, la velocitat de rotació, la compressió màxima tant per etapa com del 
compressor al complet, les velocitats d’actuació, etc. 
A continuació s’expliquen les principals limitacions d’un compressor: 
2.2.4.1. Pèrdua o Stall  
La pèrdua és probablement l’efecte 
aerodinàmic més conegut, es tracta 
simplement del despreniment del fluid del 
perfil de manera que la trajectòria que 
segueix el flux no coincideix amb la del 
perfil, això produeix una àrea turbulent 
que fa perdre les capacitats del perfil. 
 
Aquest efecte es produeix quan l’angle 
d’incidència del perfil i l’angle del flux són 
massa diferents i per tant el flux es 
incapaç d’adherir-se al perfil. Aquest 
efecte es tendeix a originar al final del 
perfil afectant molt als perfils posteriors i 
fins i tot pot tendir a propagar-se fins a 
l’inici del perfil i arribar a l’extrem de 
produir surge. 
2.2.4.2. Surge 
El fenomen més extrem produït per la 
pèrdua en el compressor és el surge, 
consisteix en la sortida dels gasos de la 
cambra de combustió per l’entrada del 
Figura 19. Pèrdua en un perfil 
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compressor. Això és degut a que quan el compressor entra en pèrdua, si la 
pèrdua és molt gran, la pressió en el compressor és menor que a la cambra de 
combustió i per tant s’inverteix el sentit normal del fluid. Aquest efecte és 
extremadament perjudicial pel motor perquè el compressor, a diferència de la 
turbina, no esta dissenyat per treballar a altes temperatures i, per tant, el 
compressor es veu malmès. En els motors actuals, aquest efecte ja no es 
produeix gràcies als eficients sistemes de control del motor. 
 
A l’hora de treballar amb un compressor, és molt important saber el marge que 
es te abans de tenir problemes de surge, per tal d’evitar que cap petita variació 
pugui produir cap problema greu en el motor es calcula el marge de surge: 
 
 
Equació 5. Surge margin 
 
On SM és el surge margin, m0 és la massa en el punt i mS és la massa  a la 
que es produeix el surge a la velocitat d’operació. 
 
2.2.4.3. Estrangulament o choke 
L’estrangulament és l’efecte que limita la massa màxima i els mínims factors de 
compressió. 
 
Aquest efecte apareix quan el compressor està treballant amb un flux màssic 
molt alt i no es pot accelerar més a causa dels efectes supersònics. Un cop el 
fluid arriba a velocitat Mach=1, es diu que el flux està estrangulat, a partir 
d’aquest moment, la pressió de sortida i el flux màxim comencen a disminuir. 
Arribar a aquest punt o fins i tot sobrepassar-lo, és molt perillós per al 
compressor perquè les ones de xoc poden destruir el compressor. 
 
2.3. Mapa del compressor 
 
Totes aquestes característiques són difícils de tenir en compte a l’hora treballar 
amb un compressor. És difícil relacionar una característica amb una altra, de 
manera que s’ha creat una gràfica que permet agrupar gran part de les 
característiques del compressor, aquest gràfic s’anomena mapa del 
compressor. 
 
El mapa del compressor descriu les performances d’un compressor en termes 
de salt de pressió i rendiment en funció de la velocitat de rotació i el flux màssic 
amb que es treballa.  
 
Com podem veure en la figura [20], el mapa agrupa el nombre de revolucions, 
el rendiment, el límit de pèrdua, la relació de pressió, el consum màssic, entre 
d’altres. Això ens permet observar les afeccions dels canvis en cada paràmetre.  
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En els mapes apareixen una sèrie de corbes que permeten visualitzar fàcilment 
el funcionament normal del compressor i els seus límits. A continuació 
s’ensenyen les parts més importants a la figura [20]: 
- Línia de choke: Línia que agrupa tots els punts de choke a cada una de 
les velocitats d’operació. 
- Línia de surge: Línia que agrupa tots els punts de surge a cada una de 
les velocitats d’operació. 
- Línia d’operació: Línia que mostra la actuació de relació de pressió i 
massa per a una velocitat donada. 
- Línia de màxim rendiment: Línia que agrupa tots els punts amb màxim 
rendiment a cada una de les velocitats d’operació. En la imatge és la 
línia discontínua. 
- Illes de rendiment: Línies corbes tancades que agrupen tots els punts 
amb un mateix valor de rendiment. 
 
Figura 20. Exemple d'un Mapa de compressor 
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En la figura anterior es pot veure que es treballa amb la massa corregida, això 
es degut a que es pot treballar en diferents condicions de vol (en terra o en vol 
a diferents altituds i temperatures), per tant es pot obtenir el mapa de 3 
maneres: 
- Massa mesurada: Es calcula amb la massa directament en les 
condicions provades. 
- Massa corregida: Es calcula a partir de la massa mesurada i s’obté un 
resultat a partir de les condicions de vol. 
- Massa adimensional: Es calcula per a qualsevol condició de vol i mida, 
de manera que no depèn de les dimensions del compressor. 
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CAPÍTOL 3. Simulació 
 
En aquest apartat es vol estudiar una etapa de compressió mitjançant el 
software de simulació computacional de fluids. Es començarà realitzant un 
plantejament teòric del nostre estudi incloent les condicions i mètodes escollits i 
les dades determinades, a continuació es realitzaran les simulacions i 
s’avaluarà la qualitat d’aquestes. Finalment, s’analitzaran els resultats obtinguts 
per arribar a les conclusions sobre les simulacions. 
 
L’objectiu del treball és realitzar un estudi sobre una etapa de compressor i 
obtenir el mapa del compressor. Aquest estudi es realitza a partir del punt de 
disseny del compressor, com que les dades reals del compressor són molt 
reduïdes, el punt de disseny conegut no és exacte i per tant primer de tot s’ha 
d’obtenir el punt més exacte possible. 
 
3.1. Cerca bibliogràfica i documentació 
 
Durant tot el procés, s’han procurat obtenir la màxima quantitat d’informació 
referent als compressors i als estudis realitzats anteriorment. 
 
Buscant informació disponible al públic, es pot trobar bastanta informació 
referent als màxims punts de treball, els rendiments i la preformance general 
dels motors i fins i tot d’alguns documents estimen les gràfiques de 
funcionament. Gràcies a això, ens podem fer una idea de la “qualitat” del motor, 
però no es publica la informació que permeti realitzar un estudi sobre aquests 
components. Per poder realitzar un estudi es necessita una gran quantitat de 
informació, la més important de totes és la geometria dels àleps.  
 
La informació sobre els models i prototips reals és lògicament molt escassa, 
per no dir completament inexistent i inaccessible. A causa d’això, no es poden 
realitzar simulacions amb a informació real de models que actualment estiguin 
en servei. 
 
3.1.1. Informació NASA 
Donat que la informació sobre els models comercials és insuficient per tal de 
realitzar el nostre propi estudi, s’ha d’obtenir la informació de fons que publiquin 
el seus resultat i sobretot, els models amb les quals es realitzen. 
 
Una de les fons d’informació més importants és la documentació publicada per 
la NASA sobre els seus estudis, tant teòrics com experimentals. Gràcies a això, 
es pot obtenir unes dades molt fiables  tant de la geometria dels components 
utilitzats com de les condicions amb que es realitzen els estudis i dels seus 
resultats. 
 
En aquest treball es volia partir d’una etapa de compressió amb un punt de 
disseny contrastable experimentalment abans d’analitzar el mapa sencer i això 
es pot obtenir directament de les dades publicades per la NASA. 
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En els estudis publicats de la NASA es pot trobar gran varietat d’informació 
sobre compressors i fan, de tots aquests, en destaquen els estudis iniciats a 
finals dels 70 per tal d’obtenir compressors axials amb alts índex de compressió 
per etapa. Es tracta d’un compressor de nomes 4 etapes que permet un rati de 
compressió màxim de fins a 20, quan en aquells moments, per tal d’obtenir 
aquest rati de compressió es treballava amb fins a 15 etapes. 
 
En aquest treball s’estudia només una etapa de compressió d’aquest 
compressor, concretament el STAGE 35, dissenyat per fer estudis teòrics i 
experimentals. Es tracta de la primera de les quatre etapes del compressor. 
 
A l’annex 3 es pot veure infirmació complementaria sobre les característiques 
de la etapa.  
  
3.2. Software utilitzat 
 
Existeixen molts softwares que permeten l’estudi i simulació computacional, 
com que n’hi ha molts a triar, en aquest cas s’ha escollit el software de la 
empresa ANSYS i els seus complements. 
 
Per al disseny de la geometria, gracies a les dades obtingudes, s’ha utilitzat el 




Tal com es defineix a si mateix [32]: Dassault Systèmes SolidWorks Corp. 
proporciona eines de software 3D completes per crear, simular, publicar y 
administrar les dades. Els productes de SolidWorks són fàcils d’apendre y 
utilitzar; obtindrà millors dissenys, més rentables i de forma més ràpida. La 
facilitat d’us de los productes de SolidWorks permet a més enginyers, 
dissenyadors i professionals de la tecnologia centrar-se més que mai en els 




BladeGen és un complement inclòs en el software ANSYS que s’utilitza per al 
disseny geomètric de compressors i turbines. Es pot utilitzar tan per axials com 
a centrífugs. Permet tan el disseny en dos dimensions o en tres dimensions, 
però esta dissenyat especialment per a les tres dimensions donada la dificultat 
de crear aquests perfils amb un programa convencional. 
 
BladeGen permet crear àleps de compressor i turbina, tant axials com radials. 
Es treballa a partir d’una sèrie de perfils a partir dels quals es crea l’àlep, i amb 
unes corbes que permetin definir les altures a cada punt. A partir d’aquestes 
dades i de les complementaries al entorn (nombre d’àleps, separació entre 
àleps, marges d’entrada i sortida, etc.) es pot definir el volum de control exacte 





Segons ANSYS, TurboGrid permet crear de forma automàtica malles 
hexaèdriques organitzades d’alta qualitat per a tot tipus d’àleps i de totes les 
mides. 
 
Permet als enginyers, dissenyadors i analistes de tot tipus de màquines 
rotatòries obtenir unes malles escalables de forma automàtica i de gran 
productivitat i rendiment. Ideal per a tot tipus d’estudis i que permet crear 




ANSYS CFX és un software d’alt rendiment, l’objectiu general del programa és 
la resolució d’una gran varietat de problemes de flux de fluids mitjançant la 
dinàmica de fluids. El punt fort de CFX és la capacitat d’obtenir solucions 
fiables i flexibles de forma ràpida i robusta. 
 
Permet la preparació, càlcul i solució d’un model de forma simplificada de 
manera que redueix notablement la carrega de treball a l’hora de determinar els 
paràmetres de control. [31] 
 
3.3. Disseny escollit 
 
L’objectiu original, era la d’estudiar un compressor real utilitzat en un avió 
comercial, però com ja s’ha comentat anteriorment, la seves dades són 
insuficients. Per tant, s’utilitzen les dades de la NASA. 
 
Per a fer les simulacions es treballarà amb l’etapa 35 del compressor de la 
NASA, es tracta d’un conjunt rotor-estator experimental estudiat des de finals 
dels 70 per tal de perfeccionar l’ús de compressors transsònics amb alts ratis 
de compressió. 
 
En aquest cas es treballa amb la geometria estàtica sense tenir en compte la 
deformació produïda a causa dels esforços rebuts per les diferencies de 
pressió i carreges mecàniques. Això es degut a la dificultat afegida al realitzar 
un altre estudi mecànic que permetés una aproximació al resultat final, que 
duplicaria la mida de la experimentació i sobrepassaria excessivament els 
objectius d’aquest treball. 
 
Degut a aquest canvis, la geometria no coincideix perfectament amb la original i 
per tant els nostres resultats divergeixen dels obtinguts per la NASA, tot i això, 
les dades són perfectament vàlides tant per crear el mapa del compressor com 
per comparar-les amb les experimentals de la NASA. 
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En el nostre cas es treballarà amb un tip clearance d’un 1.3%, es tracta d’un 
valor arbitrari escollit dels diferents valors trobats en diferents estudis (entre un 
0.3% i un 2.5%). S’escull aquest valor per tal de simplificar el càlcul, la majoria 
d’estudis realitzats procuren reduir-lo fins a un 0.3-0.6% per millorar les 
prestacions i performance. Com menor és l’espai, majors problemes es troben 
a l’hora de convergir la solució i requereixen una densitat de malla molt 
superior, per tant, es tria un valor acceptable d’1.3% que permet un estudi dels 
efectes de punta d’àlep amb uns valors raonables de densitat de malla. 
 
 
Figura 21. Geometria dels àleps del compressor 
La geometria s’ha obtingut a partir d’una sèrie de dades formades a partir de 
punts i angles a partir d’aquests, degut a això, el disseny de la geometria és 
molt complicat d’obtenir. Les dades s’han extret de dos documents [9][10]. 
Aquests punts permeten crear un perfil de longitud indeterminada que es poden 
limitar a partir de les corbes que forma la geometria al llarg de l’eix de gir. 
 
Per tal de poder crear una geometria el més exacta possible, s’ha utilitzat el 
Solidworks per tal de crear un model 3D. Aquest model ens permet fer la forma 
exacta del perfil i el seu entorn a partir de la geometria dels àleps. La creació 
del perfil es fa a partir d’una sèrie de plans a diferents alçades formades per 
corbes en cada pla. Cada una de les corbes esta formada per una sèrie de 
punts i angles d’entrada i sortida units mitjançant una corba Spline. 
 
Un cop s’ha obtingut el model 3D, s’extreuen les dades que permetin dissenyar 
i aconseguir les dades d’entrada necessàries per al generador del fluid de 
control amb el BladeGen. 
 






A l’hora de crear la malla, hem de determinar quines són les condicions amb 
les que treballarem. Per tal de crear la malla, utilitzem les funcions específiques 
de TurboGrid. 
 
Es pretén crear una malla que ens doni un resultat prou exacte, especialment 
amb el tractament de les parets, de manera que la densitat i qualitat ha de ser 
molt alta. Aquest fet és especialment important tenint en compte la naturalesa 
transsònica del compressor. 
 
Tenint en compte aquests requisits, la malla s’ha escollit amb una textura fine 
que proporciona la major precisió. 
 
Donada la importància del tractament de les parets, es fan servir una sèrie de 
condicions per optimitzar la malla: 
- Primerament es defineix un factor de creixement d’un 10% a les 
proximitats de la paret. 
- Es dissenya una malla amb un factor Y+ pròxim a 0 (entre 0 i 3), que 
permet un tractament òptim de les parets. Això es fa aproximant les 
condicions de treball a partir del nombre de Reynolds, en aquest cas un 
factor de 106. 
- En cas del rotor, donat que s’ha de fer un tractament especial del tip 
clearance, es determina tota la zona amb una densitat de malla molt 
superior a les altres. Això es dissenya a partir del tractament de la capa 
límit del hub, estenent-la des de la paret exterior fins al límit de l’àlep. 
 
Característiques de la malla: 
 
Rotor Stator Stage 
Tip Clearance 1.30% 0% - 
Factor de creixement proper a les parets 10% 
Nombre de nodes 1238754 670990 1909744 
Nombre d'elements 1204700 643712 1848412 
Y+ 0-3 0-3 0-3 




A l’hora de realitzar un estudi sobre el comportament de qualsevol component, 
és molt important que es produeixi en les condicions més exactes i adequades. 
Aquesta simulació es realitza en condicions estacionàries i simulant un test 





En aquest cas es fa servir un model basat en la pressió (pressure-based) de 
manera que la conservació de massa s’efectua mitjançant la equació de 
pressions, aquesta deriva de les equacions de moment i continuïtat, de manera 
que un cop ajustada la pressió es compleix la continuïtat. S’escull aquest mode 
per davant del basat en densitat (density-based) perquè te un millor 
comportament en les franges de velocitat del problema. 
 
3.5.2. Model de turbulència 
 
Les equacions de Reynolds-Averaged Navier-Stokes (RANS) defineixen el 
moviment d’un fluid, són utilitzades principalment per a fluxos turbulents 
juntament amb model aproximat de les característiques de la turbulència per 
descriuen el seu comportament a partir de les equacions de Navier-Stokes. 
 
També és comú utilitzar altes models com el Large Eddy Simulation (LES) o el 
Direct Numerical Simulation (DNS), però en aquest cas no s’han utilitzat perquè 
requereixen molts més recursos computacionals. 
 
En aquest cas es treballa amb el model Shear Stress Transport (SST) perquè 
el model que ens dona millor resultats amb el tractament de les parets amb un 
ajust del factor Y+ proper a 0. 
 
Es tracta d’un model àmpliament utilitzat que treballa amb dues equacions que 
combina les propietats del models de turbulència k-epsilon i k-omega, de 
manera que treballa amb un model k-omega a l’interior de la capa límit i amb el 
model k-epsilon a l’exterior d’aquesta.  
 
3.5.3. Tractament de les parets i condicions de contorn 
 
Com que s’ha buscat un model turbulent amb especial atenció de les parets, la 
definició del comportament d’aquestes és primordial i necessaria. 
 
D’aquesta manera, les parets que envolten el fluid es definiran com a 
periòdiques i totes les que estiguin en contacte es descriuran com a parets no 
lliscants, es a dir, amb una velocitat igual a 0 i per tant amb fricció. 
 
Com que el model treballa amb un espai entre l’extrem del rotor i la paret 
superior (tip clearance) el tractament d’aquesta zona és especialment 
important. Donat que el fluid es considera en moviment i la paret superior és 
estàtica, des del punt de vista del fluid del rotor la paret superior gira contra 
rotatòriament. Tenint en compte això, totes les parets són definides com a 




Figura 22. Planta i perfil amb parets i contorns 
 
3.5.4. Dades inicials 
 
Per tal d’obtenir una solució, cal determinar una sèrie de condicions que 
permetin determinar en quin entorn es treballa. Les condicions amb que se 
simula, són les dades estàndard lleugerament adaptades per millorar els 
resultats i facilitar les comparacions amb les dades de la NASA. 
 
Les dades forçades són les següents: 
 
Pressió de referència 0 kPa 
Pressió total a l’entrada 104.5 kPa 
Temperatura total a l’entrada 288.15 K 
Pressió estàtica a la sortida 
Variable  Ajustada per a les 
diferents condicions de treball. El 
valor del punt de disseny és 131.25 
kPa 
Velocitat de rotació 
Variable  Ajustada per a les 
diferents condicions de treball. El 
valor del punt de disseny és 17188.7 
rpm 
Taula 2. Dades forçades a rotació nominal 
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3.5.5. Procés de simulació 
 
Intentar obtenir una simulació a partir dels criteris utilitzats per a la solució final 
tenint en compte la mida de la malla i la configuració del solver no és possible, 
donada la tendència a la divergència amb uns criteris tant selectius. 
 
Per tal de reduir el temps de simulació i sobretot per assegurar la convergència 
de la solució i reduir la probabilitat que divergeixi sense trobar solució, s’ha 
seguit un procés escalat de simulació. És pràcticament imprescindible realitzar 
les simulacions d’aquesta manera, especialment com major és la precisió i 
complexitat amb la que es treballa. 
 
En aquest cas s’ha dividit el procés en 3 etapes i una quarta de 
complementaria, són les següents: 
- Inicial: Es treballa amb un modelat senzill 
o Mallat bàsic (≈120.000 nodes): Tractament de les parets poc 
acurat i permet una solució ràpida. 
o Model k-èpsilon: Es tracta d’un model molt més robust que el SST 
i així s’evita la divergència. 
o Altres condicions: Advection Scheme: Upwind, Turbulence 
Numerics: Firts Order, Dynamic model control: High speed 
numèrics (disable) 
- Intermèdia: Modelat mitjà 
o Mallat complex (≈600.000 nodes): Tractament de les parets i 
densitat acceptable, però poc refinada 
o Model SST: S’introdueix el model SST que millora el tractament 
de les parets i permet una solució. 
o Altres condicions: Advection Scheme: High resolution, Turbulence 
Numerics: Firts Order, Dynamic model control: High speed 
numèrics (disable) 
- Final: Malla final refinada 
o Mallat definitiu (≈1.900.000 nodes): Augment i refinament de la 
malla anterior. 
o Model SST: Es treballa amb les condicions finals 
o Altres condicions: Advection Scheme: High resolution, Turbulence 
Numerics: High Resolution, Dynamic model control: High speed 
numèrics (enable) 
- Augmentada:  
o Mallat sobredimensionat (≈5.000.000 nodes) 
o Model SST: mateixes condicions que en el cas anterior. 
o Altres condicions: Advection Scheme: High resolution, Turbulence 





El model amb el que es treballa és el final, la versió augmentada només s’ha 
utilitzat en algunes simulacions per tal de comprovar la qualitat del cas final i 
comprovar que els errors són mínims i que, per tant, els resultats amb el model 
final són correctes. 
 




Taula 3. Errors relatius 
Donada la dimensió de les dades, el temps computacional és extremadament 
alt. Com que es treballa iterativament, es requereix molt temps per a cada 




Figura 23. Exemple iteracions de simulació 
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A l’hora de determinar la convergència de la solució, s’ha de tenir en compte 
les diferències numèriques de la solució. Això es fa mesurant una series de 
variables, que són la diferència entre el valor a l’entrada i el valor a la sortida. 
Per tal de considerar una solució com a convergida, es poden utilitzar diversos 
criteris, en aquest cas el busca que totes les constant tinguin un valor inferior a 
10-4. 
 
Les variables utilitzades són: Moments d’inèrcia i massa (figura 23, gràfic 2), 
constants de turbulència (figura 23, gràfic 3 i 4) i energia (figura 24). 
 
A continuació es pot veure un procés exemple del procés seguit, es pot 
observar que a mesura que avancen les iteracions els errors es van reduint fins 
a valors clarament inferiors a 10-4. Això es important per tal de determinar la 
exactitud dels resultats. 
 
 
Figura 24. Iteracions RMS 
 
3.5.6. Creació del mapa del compressor 
 
Existeixen molts processos diferents a l’hora de crear el mapa del compressor 
però el més habitual és el de reproduir el mateix procés que se segueix en un 
test experimental.  
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En un test experimental es fixa la velocitat de rotació, es realitzen una sèrie de 
proves amb una relació de pressió de sortida/entrada creixent des de un valor 
inicial d’1 fins a la entada en pèrdua estrangulant la sortida. 
 
Un cop obtingut tota la corba, es realitza el mateix procés amb cada valor de 
velocitat de rotació. 
 
En el cas de la simulació, es realitza de la mateixa manera, a cada velocitat 
donada, se simulen una sèrie de pressions de sortida fins a obtenir les dades 
suficients per a cada corba. 
 
Tenint en compte que la pressió d’entrada esta sobre els 90 kPa, no és 
necessari simular pressions de sortida per sota d’aquest valor, per tant es 
realitzen des de 90 fins a trobar el valor de pèrdua en intervals màxims de 5 
kPa de manera que la corba sigui prou precisa, en cas de necessitat es redueix 
l’interval per reduir el possible error. 
 
Per calcular les dades es necessita forçar una sèrie de condicions, en les 
simulacions utilitzem les següents: 
 
Velocitats de rotació respecte la nominal:  
- 0.5, 0.6, 0.7, 0.8, 0.9, 0.95, 1, 1.05, 1.1 
Pressió estàtica a la sortida: 





Un cop fetes totes les simulacions comença el post-processat de les dades. 
Aquest post-processat correspon a l’estudi i anàlisi de totes les dades 
obtingudes, les pròpies eines del CFX permeten fer l’estudi amb el seu propi 
programa de post-processat. 
 
Per tal de realitzar totes les simulacions necessàries, s’ha utilitzat un 
processador IntelCore i5 2430M 2.4GHz utilitzat més de 1500 hores i amb l’ús 
de 1.2 TB de memòria. 
 
En aquest treball es començarà amb l’estudi dels resultats del punt de disseny 
en comparativa amb les dades obtingudes a la NASA. Un cop estudiada 
aquesta part, es procedirà a la creació del mapa del compressor i a l’estudi 
d’aquest en les diferents condicions de treball. 
 
Per tal de poder treure conclusions, s’analitzaran les performances de l’etapa 
de compressió en el punt de disseny i fora. També s’identificaran els diferents 
fenòmens termodinàmics associats amb les pèrdues de rendiment (ones de 
xoc, despreniment de flux, etc.) mitjançant la inspecció de camps de pressió, 
temperatura i velocitat. 
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3.6.1. Punt de disseny 
 
El punt de treball més important per a un compressor és el punt de disseny, es 
tracta del punt en que el compressor treballa en les seves millors condicions. 
 
Per tal de poder considerar i comparar els punts de dissenys, han de tenir en 
comú una sèrie paràmetres. En aquest cas els mateixos són aquests: Velocitat 
de rotació, geometria igual i la pressió estàtica a la sortida. 
 
Les dades obtingudes són les següents: 
 
Massflow 19.9502 kg/s 
Pressure Ratio 1.7045 
Temperature Ratio 1.2028 
ηisentòpic 82.3284 % 
ηpolitòpic 83.5625 % 
Taula 4. Resultats del punt de disseny 
 
 
Figura 25. Velocitats amb vectors en el punt de disseny. Tall radial a un 50% 
 
En el cas de la figura [25] es pot observar que els vectors de velocitat del flux 
van adherits a les parets en tota la trajectòria. Això mostra que no hi ha 




Com que el disseny amb el que es treballa és obtingut d’unes dades de la 
NASA, és molt important comparar el punt de disseny obtingut amb el obtingut 
per la NASA. La comparativa de les dades obtingudes i les de la NASA es 
mostren a continuació:  
 
 NASA Simulació Diferència 
Massflow 20.2 kg/s 19.9502 kg/s -1.2366% 
Pressure Ratio 1.82 1.7045 -6.346% 
Temperature Ratio 1.225 1.2028 -1.8122% 
ηisentòpic 82.8 % 82.3284 % -0.5696% 
ηpolitòpic 84.2 % 83.5625 % -0.7571% 
Taula 5. Comparativa dades NASA i simulacions 
 
Com es pot observar en la taula les diferències entre una i l’altra són molt 
petites, menors al 1.5% exceptuant el rati de pressió que es perd un 6.3%, 
tenint en compte això els resultats es poden donar per perfectament 
comparables en quant a performance. 
 
Les diferències entre l’un i l’altre, són degudes a les petites diferències que hi 
ha entre els dos models, entre els quals: els petits desajustos en la geometria, 
la petita diferència en el tip clearance d’una longitud desconeguda en els 
estudis de la NASA i d’un 1.3% en aquest treball. 
 
Si es te en compte els recursos invertits per la NASA a l’hora de desenvolupar i 
estudiar aquest compressor, es pot considerar que en aquest treball s’han 
obtingut uns resultats altament acurats amb un cost molt inferior. 
 
3.6.2. Efectes qualitatius 
Quan es tracta d’estudiar qualsevol fenomen aerodinàmic, i en aquest cas un 
compressor, s’han de tenir en compte una sèrie d’efectes molt importants que 
són transcendentals per al correcte funcionament d’aquest. 
 
Alguns són més importants per mantenir la estabilitat, la performance i d’altres 
són més importants a nivell estructural. En aquest cas s’estudien una sèrie que 
es consideren molt important en aquest cas. 
3.6.2.1. Despreniment de flux 
Com tot fluid que treballa amb un gradient de pressions negatiu, el 
despreniment de la capa límit és un factor molt important. S’ha d’aconseguir 
mantenir la capa límit laminar per tal d’aconseguir el màxim rati de compressió 




Figura 26. Despreniment de flux. Tall radial a un 50% 
 
En la figura [26] es pot observar que apareix un petit despreniment de flux al 
rotor, aquest efecte aparentment poc important en el rotor, es transforma en 
una pèrdua completa del flux laminar i per tant una pèrdua completa en 
l’estator. 
3.6.2.2. Ones de xoc 
Al tractar-se d’un compressor transsònic, el sistema treballa amb velocitats 
superiors a la del so, per tant es produeixen ones de xoc. Això representa un 
important factor a l’hora de trobar els punts de màxim rendiment, especialment 
perquè l’ona de xoc ha d’aparèixer en el tram ideal, en cas que no sigui així,   
les ones de xoc es podrien produir massa d’hora causant problemes a la 
entrada dels àleps o massa tard reduint àmpliament de capacitats del 
compressor. 
 
En la figura [27] podem veure clarament com la ona de xoc es produeix en la 
recta que uneix la recta entre la entrada de l’àlep i el punt de màxima amplitud. 
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Figura 27. Detall ona de xoc. Tall radial a un 50% 
 
3.6.2.3. Tip clearance 
En aquest estudi, com que és tridimensional, és molt important tenir en compte 
els efectes de punta d’àlep. 
 
En les figures [32-35] de l’annex es pot observar el comportament del fluid a 
diferents alçades properes al límit superior de l’àlep per tal de conèixer els trets 
característics del tip clearance. 
 
En les figures es pot observar que a mesura que s’allunya el fluid de les parets, 
les pèrdues de pressió total es van reduint substancialment, això és degut a la 
gran diferència de velocitats entre la punta de l’àlep i la paret del rotor i per tant 
a l’alt gradient de velocitats que experimenta. 
 
A la figura [28] es pot observar la velocitat del fluid en una vista perpendicular, 
de manera que es pot apreciar el gradient de velocitats que apareix des de la 




Figura 28. Velocitat a la punta de l'àlep. Pla perpendicular al perfil a un 50% 
 
 
3.6.3. Mapa del compressor 















































































Figura 29. Mapa del compressor 
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Igual que s’ha analitzat el mapa d’un compressor qualsevol, en el nostre cas es 
pot observar i estudiar les mateixes característiques. 
 
Es pot observar que a mesura que s’augmenta la velocitat de rotació, es 
treballa amb majors règims de compressió. Aquest efecte coincideix amb la 
teoria explicada anteriorment.  
 
Tot i això, també s’aprecia que la forma de les corbes no és la mateixa en totes 
les velocitats, a majors velocitats la gràfica es veu més limitada per la massa i 
la compressió màxima i a mesura que ens allunyem del punt òptim de treball 
les pèrdues de compressió són molt grans.  
 
A baixes velocitats, el massflow és molt sensible al pressure ratio establert 
entre entrada i sortida, mentre que a altes velocitats és poc sensible (el 
compressor treballa sempre prop de l'estrangulament per la presència de zones 
supersòniques) fins a produir-se el surge. Aquest efecte és degut a la 
naturalesa transsònica del compressor, de manera que a baixes revolucions les 
velocitats d’actuació són menors i per tant no apareixen amb tanta facilitat les 
ones de xoc i les que apareixen tenen menor intensitat i per tant no és tant 
limitador amb la massa. En canvi, a altes velocitats els efectes supersònics 
generen grans ones de xoc i un estrangulament molt més pronunciat que limita 
la massa i redueix notablement les capacitats fora del punt de treball òptim. 
 
3.6.3.1. Línia de choke 
Com ja s’ha explicat, la línia és creixent amb la relació de pressió i la massa, 
però a mesura que s’augmenta la massa, cada vegada requereix un augment 
de pressió molt major. Això és degut als efectes supersònics que redueixen 
l’augment de la massa a partir de l’aparició de les ones de xoc. 
 
3.6.3.2. Línia de surge 
En el cas d’aquesta corba la trajectòria és similar a la de la de choke amb la 
diferència que ve limitada pel límit de pèrdua dels àleps. És la línia que 
determina les màximes capacitats d’operació del compressor, però és inestable 
donat que el seu comportament està al límit de la pèrdua.  
 
En aquest cas els punts de la gràfica poden diferir de la realitat a causa d’un 
fenomen anomenat histèresi, que fa que s’obtinguin resultats aparentment 
correctes però que difereixen de la realitat. Per trobar la línia de surge caldria 
fer una anàlisi transient. Amb el solver estacionari es poden trobar solucions 
aparentment bones però que a la realitat són inestables. De fet, la troballa 
d'histèresi al llarg de les corbes en la predicció del reversed flow indica que 
efectivament el solver estacionari no és capaç de trobar la línia de surge. 
 
3.6.3.3. Línia d’operació 
Les corbes en cada un dels règims de velocitat ens permet conèixer la 
performance amb que es treballa en funció del rati de compressió obtingut. 
Com es pot veure en el mapa, la forma de cada una de les corbes es diferent, 
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molt més horitzontal (per tant menys variable en la pressió) a baixos règims de 
treball i pràcticament vertical (poc depenent de la massa i molt de la pressió) a 
alts regim de treball. 
 
3.6.3.4. Línia de màxim rendiment 
La corba de màxim rendiment és probablement la més interesant en quant a 
operació. Permet saber quin és punt òptim de treball per tal d’obtenir una major 
eficiència i per tant un menor consum. A partir de les dades de massa, rati de 
compressió i regim de gir, s’obté el punt de treball desitjat. Per exemple, 
coneixen el rati de pressió requerit i la massa necessària, es determina la 
velocitat que s’ha de forçar al compressor. Idealment es muntaria aquest 






Igual que el mapa del compressor permet un estudi sobre la massa de treball i 
el rati de compressió, també hi ha les línies de rendiment que permeten 
conèixer el rendiment a cada punt.  
 
En aquest cas, no hi ha suficients dades per obtenir el mapa del compressor 
amb les línies de rendiment perfectament correctes, però si que són suficients 
per obtenir un gràfic de rendiment per a cada velocitat de gir: 
 
 
Figura 30. Rendiment vs Massflow a diferents revolucions 
 
Com es pot observar, les corbes entre el 50 i el 80% són molt similars en quant 
a magnitud amb un perfil igual però amb diferents quantitats de massa. Això es 
degut a que en aquestes condicions es treballa en règims més baixos de 
velocitat, i igual que passa amb el mapa de compressor a baixes velocitats els 
efectes transsònics són menys importants. 
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En canvi, entre el 90 i el 110% les trajectòries segueixen una corba decreixent, 
això es degut als efectes supersònics que apareixen a altes velocitats on les 
ones de xoc limiten les prestacions, de manera que a mesura que s’intenta 




3.6.5. Potencia requerida 
 
A part del mapa del compressor, també és molt important saber la potencia 
requerida per tal que el motor treballi en les condicions requerides. 
A partir de les mateixes dades amb les quals s’obté el mapa del compressor, es 
pot crear la gràfica de potències. 
 








En aquest treball s’ha realitzat un estudi computacional de dinàmica de fluids 
d’una etapa de compressor d’un model tridimensional. 
 
L’objectiu ha estat conèixer i valorar les eines de simulació de mecànica de 
fluids computacional i a partir d’això estudiar el comportament i la performance  
de l’etapa de compressor a partir dels resultats obtinguts en les simulacions.6 
 
La intenció inicial de realitzar l’estudi sobre un compressor real utilitzat en la 
actualitat ha estat inviable a causa de la dificultat d’obtenir dades públiques, i 
per tant, s’ha substituït per un compressor dissenyat i utilitzat per la NASA per 
estudis experimentals. 
 
Un cop obtinguts els resultats de les simulacions s’han comparat amb els de la 
NASA i es pot concloure que les simulacions realitzades en aquest treball 
s’aproximen prou com per apreciar la qualitat d’aquests. 
 
A part de l’estudi de la capacitats generals del compressor, s’han analitzat els 
diferents efectes i fenòmens termodinàmics apareguts en les simulacions i 
comparat amb els que es plantegen a la part teòrica i coincideixen 
perfectament. D’aquest manera es pot comprovar que els estudis teòrics 
realitzats permeten una conclusió i planificació molt més acurada dels resultats 
que es pretenen obtenir en el mon experimental. 
 
Tenint en compte que s’han utilitzat XXX hores de simulació i XXX TB de 
memòria, els objectius del treball s’han complert amb uns recursos elevats.  
 
Com a possibles ampliacions del treball, s’hauria de profunditzar en certs 
aspectes de les simulacions. Alguns els quals podria ser un estudi transitori 
sobre els punts propers a la pèrdua per tal de evitar els problemes derivats de 
la histèresi. 
 
Un altre sector en el que treballar podria ser sobre les avaluacions dels efectes 
derivats del tip clearance, utilitzant diferents separacions per avaluar-n’hi els 
efectes locals i generals en la performance del compressor. Això requeriria un 
treball molt més refinat a l’hora de mallar l’espai entre la punta de l’àlep i la 
paret del rotor. 
 
Una altra possibilitat a l’hora de realitzar una continuació del treball seria la 
utilització del disseny i les dades obtingudes per tal d’optimitzar el disseny i 
millorar-lo permeten majors rendiments o majors marges de pèrdua. Per tal de 
realitzar-ho probablement s’hauria de millorar el mallat, especialment a les 
zones properes a les ones de xoc per tal d’obtenir la seva forma exacta. 
 
Com a possible ampliació en un futur, i amb majors recursos computacionals, 
també es podria realitzar l’estudia complet del compressor amb totes les seves 
etapes i la interacció entre elles.  
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ANNEX 1 – Taules de dades 
En aquest annex es representen totes les dades dels resultats obtinguts 
 




X Y Z 
3.303122707 -16.00938899 177.8 
3.481039614 -16.46873818 177.8 
6.357708778 -11.24029867 178.9183492 
11.65660098 -4.153351844 180.6440528 
17.08686091 2.162994011 182.1559778 
23.60935243 8.29424916 183.5869204 
31.06249231 13.54295479 184.8433024 
36.19764752 16.28896833 185.5653614 
41.93572622 18.60034493 186.2963807 
42.75620747 17.98243632 186.4847365 
36.01548853 12.92080114 185.7985716 
30.24068625 8.170474159 184.9983979 
24.71384718 3.282799712 183.9937494 
19.97291953 -1.16954523 182.9054239 
13.87212279 -7.033318588 181.1643448 
9.080333115 -11.55572718 179.6179239 





6.306102241 -21.03170107 214.8731662 
6.622596562 -20.39748452 214.9342963 
10.90784831 -13.21745758 215.4950349 
16.15428709 -5.034124072 215.8413037 
21.48536287 2.789915066 215.8819681 
25.95521021 8.542131877 215.730947 
31.12982523 14.17447054 215.4341992 
38.50040198 20.74885732 214.900663 
38.64049934 19.77392038 214.992562 
33.86439641 13.81562932 215.4575128 
29.41890424 8.140512188 215.7464757 
24.56821466 1.814569787 215.8923579 
19.56815147 -4.777824267 215.8471259 
14.39755588 -11.48909041 215.5940881 
11.11158455 -15.69366832 215.3288591 
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9.926796896 -24.1745906 250.456091 
10.51225861 -22.7883993 250.448012 
13.45985086 -16.4639198 250.220703 
17.9690269 -6.85463134 249.351551 
21.30131215 0.11958212 248.279316 
25.6940681 9.0144156 246.760512 
28.22653595 13.6125517 245.859404 
31.01496747 17.8956066 244.88348 
34.36552104 22.3300202 243.73758 
10.99502092 -22.8496812 250.327728 
14.29325047 -16.7297187 249.984109 
18.39304664 -8.94399415 249.140291 
22.51460727 -1.00682373 247.880186 
26.90870089 7.55103842 246.471749 
31.50047261 16.1883157 244.885501 





51.7034424 -8.82625782 188.425811 
52.5648092 -8.03118075 188.57482 
54.3683485 -6.56069993 188.864839 
56.5518493 -4.9157956 189.190084 
59.6217853 -2.84133095 189.609279 
63.2527848 -0.70671365 190.063984 
68.2244003 1.62326998 190.64497 
72.6550188 3.16041373 191.139135 
76.5063373 4.12798011 191.551105 
80.7822386 4.82272686 191.985971 
84.1073789 5.08878513 192.304185 
85.7285413 5.18096529 192.450473 
85.7226886 4.75024395 192.461061 
83.4754315 4.45594214 192.260098 
80.35597 3.83121491 191.964889 
75.9344376 2.69740107 191.513934 
71.8453967 1.38527156 191.067596 
68.8862803 0.26916689 190.729217 
65.0838419 -1.3826566 190.276964 
61.8390797 -2.99793503 189.873391 
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57.3188404 -5.52431457 189.26844 
55.0653487 -6.91513212 188.940858 
53.8493557 -7.69901854 188.755328 





50.0367983 -8.53823652 215.731102 
51.0123548 -7.66154811 215.764016 
52.5668931 -6.44052899 215.803914 
55.8186299 -4.13047917 215.860485 
59.0090803 -2.17655216 215.889029 
62.0731665 -0.55463812 215.899288 
66.13683 1.22652009 215.896519 
72.5924083 3.2652752 215.875307 
77.0319125 4.15467194 215.860021 
82.0740528 4.68915675 215.849072 
86.572795 4.75331091 215.847669 
86.6980662 4.33969847 215.85638 
83.7809121 3.80034457 215.86655 
78.670218 2.66863151 215.883507 
74.1715374 1.45198096 215.895118 
71.2679707 0.55850875 215.899279 
66.0898755 -1.26244142 215.896309 
60.7693199 -3.44339312 215.872539 
56.222374 -5.57040416 215.828128 
53.3913553 -7.02689572 215.785617 






48.8116206 -8.64653257 242.142563 
49.3042685 -8.16034232 242.110036 
50.3502251 -7.25785439 242.042598 
52.1611588 -5.81764108 241.940204 
54.8013994 -3.94315072 241.819089 
58.0200646 -1.96460245 241.702549 
60.9611866 -0.42018344 241.608038 
64.9668206 1.3230239 241.463191 
69.1528746 2.73416163 241.252493 
73.6706375 3.83572197 240.965138 
78.3137447 4.53805888 240.634109 
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82.304511 4.80756606 240.342246 
86.0421334 4.78347579 240.078709 
88.1163946 4.66806243 239.939249 
88.0533492 4.18031988 239.952584 
86.2912842 3.87192945 240.078008 
83.548713 3.28854271 240.278791 
80.9141882 2.68167797 240.475434 
77.672662 1.86774544 240.715097 
73.3084523 0.64967335 241.018313 
68.2489987 -0.94075293 241.314103 
63.1622067 -2.74764855 241.51844 
59.2973801 -4.25739596 241.627032 
54.8187689 -6.16548381 241.771742 
51.6950415 -7.59917939 241.924365 




Taula que defineix el perfil al llarg de l’eix axial, juntament amb la figura [36] 
 
Down Up 
Distance Radius Distance Radius 
-22.86 17.526 -22.86 25.654 
-15.4 17.526 -15.4 25.654 
-7.62 17.526 -7.62 25.654 
-2.568 17.539 -2.568 25.643 
0 17.78 0 25.4 
1.854 18.255 0.632 25.247 
4.137 18.714 1.854 24.925 
4.859 18.821 1.974 24.882 
6.566 19.035 3.282 24.511 
8.89 19.279 4.445 24.285 
10.64 19.38 4.859 24.232 








Taules de resultats: 









   
P-Static Massflow Isentropic Politropic PR TR W 
155 5.7325 56.5473 59.1709 1.2034 1.2427 580107 
150 18.3119 77.2509 78.9811 1.7795 1.2352 1090240 
147.5 18.6043 77.7426 79.4207 1.7719 1.2319 1081400 
145 19.3159 80.3836 81.8692 1.7753 1.2244 1079960 
140 19.6735 81.6651 83.0196 1.7526 1.2157 1027300 
135 19.8584 82.1757 83.4524 1.7256 1.2081 965342 
132.5 19.9171 82.2349 83.4865 1.7115 1.2046 932914 
131.25 19.9502 82.3284 83.5625 1.7045 1.2028 915783 
130 19.9751 82.2844 83.5119 1.6971 1.2011 899861 
127.5 20.0141 82.2367 83.4455 1.6825 1.1977 865660 
125 20.0515 82.1352 83.3298 1.6677 1.1943 831351 
123 20.0757 81.9782 83.1663 1.656 1.1917 803926 
120 20.1173 81.6354 82.8204 1.6378 1.19 763749 
118 20.1241 81.4003 82.5842 1.6269 1.1856 734811 
115 20.1442 80.9082 82.0966 1.6097 1.1823 693103 
110 20.1634 80.0881 81.2851 1.5834 1.1772 620143 
105 20.1742 79.207 80.4111 1.5594 1.1728 544205 
100 20.1806 78.2546 79.469 1.5383 1.1692 465951 
95 20.1844 77.1992 78.4296 1.5206 1.166 386236 
90 20.1886 76.1973 77.4442 1.5065 1.1648 303281 
85 20.19 75.2744 76.5367 1.4955 1.1637 216727 
 
 





   
P-Static Massflow Isentropic Politropic PR TR W 
150 5.5888 57.5712 59.915 1.482 1.2151 467167 
145 16.7671 76.5162 78.1347 1.6812 1.2124 887107 
140 18.4334 81.5634 82.8584 1.6948 1.2013 905252 
135 19.0293 83.4952 84.52 1.6802 1.1931 866657 
130 19.3025 84.1873 85.2472 1.6565 1.1859 811171 
127.5 19.3932 84.3127 85.346 1.6433 1.1825 781028 
125 19.4483 84.2615 85.2792 1.6293 1.1793 749106 
123 19.4886 84.1878 85.1947 1.6182 1.1768 723054 
120 19.5371 83.9657 84.9626 1.6014 1.1732 683498 
115 19.5932 83.3686 84.3622 1.5736 1.1676 615783 
110 19.6297 82.5174 83.5202 1.5466 1.1624 546288 
105 19.6501 81.5392 82.554 1.5216 1.1579 473877 
100 19.6609 80.5229 81.5482 1.499 1.1539 398003 
95 19.6678 79.3934 80.4343 1.4792 1.1507 319951 
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90 19.6712 78.237 79.2964 1.4636 1.1486 239490 
85 19.675 77.0947 78.1741 1.4511 1.1473 156190 
 
 





   
P-Static Massflow Isentropic Politropic PR TR W 
137 16.4218 78.9123 80.2292 1.5968 1.1836 728097 
135 16.9776 80.57 81.7888 1.5984 1.1798 726865 
130 17.8665 83.22 84.2643 1.5921 1.1722 700226 
125 18.3455 84.5061 85.4477 1.5754 1.1654 654256 
123 18.4757 84.7465 85.6621 1.5671 1.1629 633207 
120 18.6287 84.93 85.8175 1.5536 1.1593 599309 
115 18.7967 84.8351 85.6922 1.5291 1.1534 537647 
110 18.8956 84.2786 85.1288 1.5037 1.148 472095 
105 18.9546 83.4184 84.2732 1.4788 1.1431 403216 
100 18.991 82.3602 83.2259 1.4551 1.1387 331280 
95 19.0137 81.1581 82.0374 1.4335 1.1349 256496 
 
 





   
P-Static Massflow Isentropic Politropic PR TR W 
130 15.5867 80.018 81.086 1.5103 1.1676 583719 
125 16.5246 82.254 83.287 1.5075 1.1598 548364 
120 17.0854 83.268 84.0734 1.4923 1.1489 513420 
118.75 17.2539 83.9105 84.7619 1.485 1.1438 495964 
117.5 17.3415 83.9848 84.824 1.4801 1.1424 483214 
116.25 17.4156 83.9868 84.8173 1.4748 1.141 470121 
115 17.491 84.0363 84.8556 1.4697 1.1396 456373 
112.5 17.6174 83.9968 84.7998 1.459 1.1369 428052 
110 17.7305 84.0354 84.818 1.4485 1.1342 397463 
107.5 17.8231 83.7722 84.5486 1.4317 1.1317 367205 
105 17.9105 83.6789 84.4406 1.4273 1.1292 334711 
100 18.0414 83.0503 83.801 1.4064 1.1245 267813 
95 18.1249 82.1141 82.8633 1.3863 1.1204 197413 
90 18.1754 80.9454 81.6999 1.3678 1.1169 123816 
 
 





   
P-Static Massflow Isentropic Politropic PR TR W 
130 11.8888 71.315 72.629 1.4124 1.1514 432656 
125 14.635 79.8186 80.7968 1.4338 1.1376 451490 
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123 15.0734 81.0839 81.9988 1.4311 1.1344 442198 
120 15.5743 82.4275 83.2672 1.4244 1.1302 422411 
115 16.1152 83.4378 84.1992 1.4071 1.124 378605 
110 16.4856 83.645 84.3596 1.3867 1.182 327433 
105 16.762 83.3305 84.0162 1.3655 1.1129 271092 
100 16.972 82.5659 83.2362 1.3441 1.108 210412 
95 17.1217 81.3275 81.994 1.323 1.1036 145910 
90 17.2268 79.7117 80.3807 1.303 1.0998 77819.6 
 
 





   
P-Static Massflow Isentropic Politropic PR TR W 
120 7.156 62.3994 63.4192 1.0502 1.1056 192746 
115 13.1882 80.7343 81.4184 1.3011 1.0979 258205 
110 14.0123 83.0073 83.5858 1.2868 1.0909 220007 
105 14.5431 83.4178 83.9429 1.2679 1.0851 174446 
100 14.9431 82.8474 83.3426 1.2478 1.0798 152290 
95 15.229 81.2796 81.7615 1.2267 1.075 68457.8 
90 15.4297 78.907 79.3845 1.2051 1.0707 9364.54 
       
 





   
P-Static Massflow Isentropic Politropic PR TR W 
120 2.8819 55.6335 56.5999 0.8969 1.0828 71418.4 
116 9.3535 74.473 75.1259 1.2157 1.0811 168539 
115 10.2194 78.0502 78.6267 1.2222 1.0781 170085 
110 11.2986 80.507 80.9909 1.2037 1.0687 140561 
105 12.2873 83.1263 83.5207 1.1892 1.0619 105594 
102.5 12.6356 83.311 83.6789 1.1802 1.059 85349.1 
100 12.9352 82.9745 83.3241 1.1704 1.0563 63727.1 
95 13.369 80.8564 81.1809 1.1487 1.0512 16761.9 
90 13.6746 75.5803 75.9007 1.1251 1.0468 -31296.2 
 
 





   
P-Static Massflow Isentropic Politropic PR TR W 
112 8.2389 77.3483 77.7674 1.152 1.0555 97725.7 
110 8.8465 79.3804 79.7486 1.1449 1.051 88010.5 
105 10.1273 82.9646 83.2424 1.128 1.0428 60312.1 
100 10.9848 82.4328 82.6618 1.1083 1.0369 25625.2 









   
P-Static Massflow Isentropic Politropic PR TR W 
150 12.7146 66.4129 68.6428 1.6394 1.2407 774379 
145 20.0926 79.0003 80.6372 1.8214 1.2414 1191650 
140 20.2726 79.7757 81.3087 1.7927 1.2322 1124070 
135 20.3888 79.9855 81.4577 1.7628 1.2242 1056200 
130 20.4683 79.9117 81.3438 1.7322 1.2167 986606 
125 20.5259 79.6215 81.0289 1.7016 1.2096 915697 
120 20.5695 79.1234 80.52 1.672 1.2031 884001 
115 20.5948 78.4453 79.8417 1.6438 1.1972 770669 
110 20.6125 77.6818 79.0817 1.6178 1.1921 695095 
105 20.6213 76.8558 78.2603 1.5948 1.1879 616821 
100 20.6264 75.9248 77.3406 1.5751 1.1847 537479 
95 20.6292 74.9865 76.4165 1.5589 1.1824 455220 
 
 





   
P-Static Massflow Isentropic Politropic PR TR W 
155 20.2026 74.8607 76.7678 1.9188 1.2807 1444270 
147.5 20.56 76.5445 78.4481 1.876 1.2641 1336020 
145 20.621 76.883 78.728 1.8592 1.2589 1298190 
140 20.7534 77.5065 79.2564 1.827 1.2485 1222840 
135 20.8384 77.5904 79.2846 1.795 1.24 1150330 
132.5 20.8719 77.5406 79.214 1.7786 1.2358 1113910 
130 20.8943 77.4159 79.0745 1.7635 1.2322 1077210 
125 20.9383 77.0763 78.7114 1.7326 1.2249 1003250 
120 20.9726 76.5727 78.1952 1.7029 1.2182 928683 
115 20.9899 75.9521 77.5682 1.675 1.2123 852026 
110 21.002 75.2748 76.8874 1.65 1.2072 773107 
105 21.0085 74.5158 76.1296 1.6281 1.2031 692379 
100 21.0124 73.6821 75.3045 1.6101 1.2002 610466 
95 21.0163 72.8732 74.504 1.5946 1.1979 525556 
90 21.0165 72.1245 73.7644 1.5824 1.1963 437656 
85 21.0176 71.5087 73.1558 1.5742 1.1954 346017 
56 
ANNEX 2 – Imatges 
En aquest annex s’inclouen les imatges que no es podien incloure en el treball 
 




Figura 33. Perfil inferior (Hub) 
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Figura 37. Perfil 50% - Velocitat punt de disseny 
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Figura 38. Perfil 50% - Contorn Mach punt de disseny 
 
 
Figura 39. Velocitat a 0.5mm del shroud 
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Figura 40. Velocitat a 0.8mm del shroud 
 
 
Figura 41. Velocitat a 2mm del shroud 
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Figura 42. Velocitat a 3mm del hub 
 
 




Figura 44. Pressió Total a 2mm del shroud 
 
 
Figura 45. Pressió Total a 3mm del hub 
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ANNEX 3 – Altres 
Condicions de Turbogrid 
- General 
o Method: Target Passage Mesh Size 
o Node Count: Fine 
o Boundary Layer Refinement Control 
 Method: Y+ 
 Reynolds No: 106 
- Passage: Spanwise Blade Distribution Parameters 
o Boundary Layer 
 Layer Offset:0.2 
 Method: Expansion Rate 
 Wall Y+ = 1 
 Expansion Rate: 1.2 
o Between Boundary Layers 
 Method: End Ratio 
 End Ratio: 1 
o Shroud Boundary Layer 
 Layer Offset: 0.15 
 Method: Expansion Rate 
 Expansion Rate: 1.1 
o O-Grid 
 Method: Expansion Rate 
 Expansion Rate: 1.1 
 Size of Elements Next to Wall (Y+): 1 
 
Condicions del CFX 
- General 
o Axial Compressor 
o Steady State 
- Fluid 
o Ideal Gas 
o Ref Pressure = 0 
o Head Transfer: Total energy 
o Turbilence: SST 
o Boundary Templates: P-T Inlet, P-S Outlet 
o Boundary R1 Shroud: Wall influence on flow = Counter Rotating 
Wall 
- Solver Control 
o Advection Scheme: High resolution 
o Turbulence Numerics: High Resolution 




DADES ETAPA ROTOR STATOR STAGE 
PRESSURE RATIO 1.865 0.976 1.82 
TEMPERATURE RATIO 1.225 1 1.225 
ADIABATIC EFFICIENCY 0.865 0.957 0.828 
POLITROPIC EFFICIENCY 0.877 0.960 0.842 
RPM 17188.7 -- -- 
NUMER OF BLADES 36 46 -- 
 
 




MATERIAL Maragin 200 
YIELD STRENGTH 142720 
MAXIMUM STRESS 51848 12250 
FLUTTER PARAMETER, BENDING 2.2 2.1 
FLUTTER PARAMETER, TORSION 0.8 0.98 
NUMBER OF BLADES 36 46 
POSSIBLE RESONANCE 15000 20000 
 
